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Die Erfindung bezieht sich auf eine Tragwerk-Profilstruktur eines Flugzeuges gemaB dem Oberbegriff 
des Anspruchs 1. Ihre Anwendung bezieht sich auf aerodynamische Verbesserungen am Tragwerk 
5 des Flugzeuges, mit denen im Hinterkantenbereich einer Tragflache Oder einer Auftriebshilfe 

(Landeklappe und / oder Querruder) die Entstehung von Zwangskraften in der Tragwerk-Profilstruktur 
durch Flugelbiegung und / oder durch Biegung der angesteuerten Auftriebeshilfe weitestgehend 
vermieden wird. Das Verformungsverhalten des Tragflugels oder der Auftriebshilfe soli uberderen 
Flugelhinterkantenbereich ohne zusatzliche strukturmechanische MaGnahmen stabilisiert werden. 

10 

Zur Steuerung eines fliegenden Flugzeuges werden aerodynamische wirksame Stellflachen 
(Steuerflachen, Ruder) eingesetzt, welche bekanntermaSen (haufig) in den Bereich der 
Flugelhinterkante der beiden Tragflugel integriert sind. Fur die Rollsteuerung wird ein Querruder 
vorgesehen, das gewdhnlich uber zwei Schamiergelenke an den betreffenden Tragflugel angebunden 
^ ist und an der Flugelhinterkante (je nach beabsichtigter Beeinflussung der Flugsituation) nach oben 
oder nach unten aktuiert wird. Gemeinsam ist alien Steuerflachen, daS sie im Verhaltnis zur 
Flugelspannweite eine geringe Lange und im Vergleich zur Flugeltiefe eine groGe Tiefe aufweisen. 
Diese Steuerflachen lassen sich (nach dem Vorbild der beigegebenen Fig. 5) normalerweise mit zwei 
Scharniergelenken an den Tragflugel anbinden und sind somit statisch bestimmt gelagert. Aufgrund 

20 der relativ geringen Lange des Ruders bleibt der Verformungsunterschied zur Biegelinie des 

Tragflugels ebenfalls gering. Bei einer derartigen Lagerung wird dem Ruder keine Flugelbiegung 
(keine Verformung in Flugel-z-Richtung) aufgezwungen, weshalb somit in der Ruderstruktur keine 
Zwangskrafte entstehen, die beispielsweise bei einer Lagerung des Ruders an der Landeklappe mit 
drei Scharnieren auftreten werden. Diesen Nachteil wird man berucksichtigen mussen, sofern (nach 

25 dem Vorbild der beigegeben Fig. 6) der Einsatz von schlanken Steuerflachen mit kontinuierlicher 
Scharnierverbindung (uber eine Scharnieranbindung mit drei oder mehr Scharnieren) erforderlich 
wird. Dabei wird eine Steuerflache betrachtet, welche eine Lange von etwa vier Meter (ca. 4 m) und 
eine Tiefe von etwa vierz '9 Zentimeter (ca. 0,4 m) aufweisen wird. Diese Steuerflache des (auch in 
Fachkreisen auch als „Tab u bezeichneten) Ruders muG zur Gewahrleistung einer aerodynamisch 

30 einwandfreien Anbindung an den Flugel oder die Landeklappe uber mehrere (uber mehr als zwei) 
Schamiere angebunden sein, wobei eine Gleichheit der beiden Biegelinien und der (in Fachkreisen 
auch als „Hinge!ine tt bezeichneten) Scharnieiiinie erreicht wird. 

Eine aerodynamische exakte Anbindung wird also ansatzweise (nach dem Vorbild der Fig. 6) nur 
35 durch eine Lagerung dieser Tragwerkselemente in drei Punkten absehbar, wobei diese Lagerung 

schon in einer Null-Grad-Tab-Stellung entsprechende Zwangskrafte in der Tragwerk-Profilstruktur des 
schamierverbundenen Ruders (Jab) erzeugen wird. Diese Zwangskrafte in der Steuerflache 
resultieren nicht nur aus der Flugelbiegung, sondern auch aus der Biegung der Steuerflache urn ihre 
steife Achse an einer M hohen Kante" (Achse mit groSem Tragheitsmoment), wenn sie bei einer 
40 gebogenen Scharnierlinie (Hingeline) ausschlagen wird. 
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Die beigegebene Fig. 7 gewahrt dem Betrachter daruber einen Einblick, weiche Zwangskrafte be^°"° 3 
einem Ausschlag des Ruders (Tabs) um eine durchgebogene Scharn'ierlinie wirken werden. In dieser 
Fig. 7 wird beispielsweise das Entstehen von Druck-Zwangs-Kraften in der Tab-Profilstruktur bei 
einem negativen Tab-Ausschlag dargestellt. Je nach Aktuationsrichtung werden also sich in derTab- 
Profilstruktur des scharnierverbundenen Ruders hohe Druck- und Zugspannungen ergeben, weiche 
zu einem Stabiiitatsversagen derselben fuhren kdnnen und somit zusatzliche MaGnahmen, von 
denen die Stabilisierung der Struktur durch Einrustung von zusatzlichen Stringern und / oder Rippen 
Oder deren Verstarkung, die mit einer Gewichtserhdhung korrelieren wiirde, erfordern. AuBerdem 
werden hdhere Aktuationskrafte bendtigt, die Lagerkrafte in den Scharnieren werden sich erhohen 
und die Rudersteifigkeit wird sich nachteilig auf das Verformungsverhalten des Tragfiugels bzw. der 
Landeklappe auswirken. Mdchte man die geschilderten Probleme, die sich aus der vorgeschilderten 
Anbindung des Steuerruders an den Tragflugel oder die Landeklappe uberdrei Scharniergelenke (bei 
Lagerung dieser Tragwerkelemente in drei Punkten) ergeben werden, vermeiden, dann ware es 
sinnvoll, das nehmliche Ruder uber mehrere Scharniergelenke anzubinden und eine Flexibility um 
die Tab-Z-Achse gewissermaGen mit in das Ruder (Tab) einzubauen; soil heiGen, das Ruder (Tab) 
wird sich, wie in der beigegebenen Fig. 8 dargestellt, in der Null-Grad-Stellung als auch im 
ausgeschlagenen Zustand an die vom Tragflugel vorgebogene Scharnierlinie (Hingeline) anpassen, 
ohne das Zwangskrafte entstehen konnen. Der Fachwelt ist bekannt, daG die vorgestellten 
Konfigurationen an Passagierflugzeugen vom Typ ^Airbus"- mit Ausnahme des Typs „A300 U - 
bekanntermaSen umgesetzt werden. 

Um nun die Anbindung einer am hinteren Teil des Tragfiugels befindlichen (leichten) Auftriebshilfe 
(aus einem CFK-Sandwich-Material) umzusetzen, die beispielsweise (bei einem GroGraum-Flugzeug) 
uberdie gesamte Lange der Flugelhinterkante verlaufen wird, mit der wahrend des Fluges die 
Entstehung von Zwangskraften (Druck- oder Zugspannungen) in der (CFK-)Profilstruktur der 
Auftriebshilfe weitestgehend vermieden werden soil, die man ursachlich auf die Tragflugelbiegung 
und / oder die Biegung der angesteuerten Auftriebshilfe wahrend deren Klapp- oder Ruderbewegung 
Qe nach Aktuationsrichtung) zuruckfuhren wird, wird der Fachmann sich nach geeigneteren Losungen 
umsehen, wofur der bekannte Stand der Technik ihm kein Vorbild bereithalt. Es werden 
(vergleichsweise dem Stand der Technik) gunstigere aerodynamische Losungen bendtigt, nach denen 
die Lager- und Aktuationskrafte an einer Landeklappe und / oder einem Querruder (allg. an einer 
Auftriebshilfe - bspw. in CFK-Bauweise) gemindert werden, so dafc an den Krafteinleitungsbereichen 
der scharnierbeweglich verbunden Tragwerkelemente (auch) Gewichtsreduzierungen mdglich 
werden. 
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Demzufolge liegt der Erfindung die Aufgabe zugrunde, eine Tragwerk-Profilstruktur eines Flugzeuges* 
mit aerodynamischen Verbesserungen anzugeben, mit der im Hinterkantenbereich einer Tragflache 
Oder einer (von mehreren) Auftriebshilfen (Landeklappe und / Oder Querruder) die Entstehung von 
Zwangskraften in der Tragwerk-Profilstruktur durch Flugelbiegung und /oderdurch Biegung der 
5 angesteuerten Auftriebeshilfe weitestgehend vermieden wird. Es soli eine Minderung der Lager- und 
Aktuationskrafte erreicht werden, so daS an den Krafteinleitungsbereichen der scharnierbeweglich 
verbunden Tragwerkelemente eine Gewichtsersparnis erreicht wird. 

Diese Aufgabe wird durch die im Anspruch 1 angegebenen MaBnahmen geldst. In den weiteren 
1 0 Anspruchen werden zweckmaBige Ausgestaltungen dieser MaGnahmen angegeben. 
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Die Erfindung ist in einem Ausfuhrungsbeispiei anhand der Zeichnungen naher erlautert 

Fig. 1 den prinzipiellen Aufbau eines Ruders mit einer der oberen und unteren Hautschale 

jeweils ausgeformten rilienformigen Erhdhung; 
Fig. 2 eine Ansicht der paSgenau aufeinander angeordneten rilienformigen Erhdhungen mit 

Darstellung von deren Fugeflachenbreite; 
Fig. 3 die Ansicht nach Fig. 2 in Profiltiefenrichtung; 

Fig. 4 den (sichtbaren inneren) Aufbau des Ruders nach Fig. 1 im Querschnitt; 

Fig. 5 die mit zwei Scharnieren ausgefuhrte bewegliche Lagerung eines Ruders (Tab) 

an einer Landeklappe Oder einem Tragflugel; 
Fig. 6 die mit drei Scharnieren ausgefuhrte bewegliche Lagerung eines Ruders (Tab) 

an einer Landeklappe Oder einem Tragflugel; 
Fig. 7 die Ansicht nach Fig. 5 bei einem negativ ausgefuhrten Ausschlag des Ruders 

mit Darstellung der Wirkungsrichtung von strukturbeanspruchenden Zwangskraften; 
Fig. 8 die Einzeldarstellung eines mittels mehrerer Scharniere am Tragflugel Oder an der 

Landeklappe scharnierbeweglich gelagerten Ruders (nach dem Vorbild der Figuren 5 und 7) 

mit Darstellung der Wirkungsrichtung von strukturbeanspruchenden Zwangskraften (in den 

drei Richtungen); 

Fig. 9 die Ansicht eines uber die gesamte Flugel- Oder Landeklappen-Hinterkante am Tragflugel 
Oder an der Landeklappe scharnierbeweglich gelagerten Ruders (CFK-FINTAB). 

Hinsichtlich der Losungen nach den Figuren 5 bis 8 wird eingangs der Ausfuhrungen ausgefuhrt, so 
daS sich weitere Erlauterungen erubrigen. Es wird nur soweit erganzt, daG sich in der Fig. 5 die 
bekannten aerodynamischen Probleme bei einer beabsichtigten Lagerung eines langen Ruders (Tab) 
in zwei Scharnier-Anbindungen wiederfinden. Aus der Fig. 6 wird man eine aerodynamische (mit 
Scharnieren ausgefuhrte) Anbindung des Ruders (Tab) an der Landeklappe bzw. am Tragflugel durch 
schamierbewegliche Lagerung in drei Punkten entnehmen, wobei diese Lagerung schon in der „Null- 
Grad-Tab-Stellung" Zwangskrafte in der Struktur erzeugt. in der Fig. 7 wird der Ausschlag des Ruders 
(Tab) urn eine durchgebogene Scharnierlinie dargestellt, wonach bei einem negativen Tab-Ausschlag 
in der Tab-Struktur Druck-Zwangskrafte auftreten werden. In der Fig. 8 wird nun ein einzelnes Ruder 
(Tab) dargestellt, anhand dessen die Aufmerksamkeit des Betrachter auf die erfordertichen, 
optimierten Steifigkeitseigenschaften eines Ruders gelenkt wird, um damit das Auftreten von 
Zwangskraften zu vermeiden, sofern eine aerodynamische (exakt ausgefuhrte) Anbindung des 
Ruders (Tab) an der Landeklappe bzw. am Tragflugel durch Lagerung in mehreren Punkten 
geschehen ist. Mit diesen vorgestellten Losungen wird beabsichtigt, das hintergrundige Verstandnis 
des Betrachters fur die (eingangs geschilderte) Problematik zu vertiefen, um einerseits eine 
Beseitigung der dem bekannten^Stand derTechnik anhaftenden Nachteile zu erkennen und 
andererseits dessen Neugier auf das nachfolgend vorgestellte Ldsungskonzept, das anhand eines 
Ausfuhrungsbeispiels vorgestellt wird, zu lenken. 
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Vorangestellt wird, daft mit den aerodynamischen Verbesserungen an einer Tragwerk-Profilst^ktljr ° 3 
eines Flugzeuges, die im Hinterkantenbereich einer Tragflache oder einer (von mehreren) 
Auftriebshilfen (Landeklappe und / oder Querruder) angeordnet ist, die Entstehung von 
Zwangskraften in der Tragwerk-Profilstruktur durch Flugelbiegung und / oder durch Biegung der 
5 angesteuerten Auftriebeshilfe weitestgehend vermieden wird. Danach wird vorgesehen, eine 

Tragwerk-Profilstruktur einzusetzen, die nach dem Vorbiid der Fig. 1 reafisiert ist. Diese Tragwerk- 
Profilstruktur [fur beispieisweise ein Ruder (Tab) bzw. die Hinterkante eines Ruders, einer 
Landeklappe oder eines Tragflugels] ist mit einer auf dem (allgemein bezeichneten) inneren Aufbau 
eines Tragflugels oder einer Auftriebshiife, ober- und unterhalb abgelegten tragenden 
10 aerodynamischen Flache realisiert. 

An dieser Stelle wird erwahnt, daG unter Auftriebshiife (hier beispieisweise) eine Landeklappe oder 
ein Steuerruder, vorzugsweise einem Querruder, mit einer aerodynamischen Stellflache verstanden 
wird. AuGerdem bezieht sich der bezeichnete Jnnerer Aufbau" hinichtlich der Figuren 1 bis 4 

(I allgemein auf ein (nach der Fig. 1 beispielhaftes) Steuerruder oder eine Landeklappe, die neben (hier 
vernachlassigten weiteren Zusatzelementen) in der Hauptsache aus den Komponenten: Kastenholm 
15 und Endkantenleiste 16 besteht, welche in Spannweitenrichtung der Landeklappe oderdes 
Steuerruder parallel liegen und in Richtung der Profiltiefe t zueinander beabstandet sind. Auf dem 
Kastenholm- und dem Endkantenleistenbereich werden ober und unterseitig die erwahnten 

20 Hautschalen 4, 5 befestigt, urn zu der erwahnten steuerbaren aerodynamischen Flache 

(Steuerflachenstruktur) zu gelangen. Letztere ist mit einer an der Vorder- und Hinterkante 1, 2 des 
Tragflugels Oder der Auftriebshiife abschlieSenden und in deren Spannweitenrichtung sich 
erstreckenden oberen und unterer Hautschale 4, 5 (Ober- und Unterschale) vergegenstandlicht, wobei 
die Auftriebshiife am hinteren Teil des Tragflugels angeordnet ist. Der oberen und unteren Hautschale 

25 4, 5 sind (beispieisweise nach der Fig. 9) mehrere rillenformige Erhohungen 6, 7 ausgeformt, die in 

Spannweitenrichtung 3 (denkbar) des Tragflugels und (vordergrundig) der Auftriebshiife [Landeklappe 
und / oder Steuerruder (Querruder)] zueinander beabstandet angeordnet sind. Der rillenformige 
Ufcf Verlauf der Erhohungen 6, 7 soil (beispieisweise nach dem Vorbiid der Fig. 1) definitiv an der 
Hinterkante 2 (der Hautschalen 4, 5) beginnen und in Richtung einer (fiktiven) Profilmittellinie 8 

30 (Skelettlinie) des inneren Aufbaus verlaufen. 

Es wird erwahnt, daS die genannten Erhohungen 6, 7, die (wie genannt) sowohl der oberen als auch 
der unterern Hautschale 4 t 5 mit gleichartigem Verlauf und gleichartiger Gestalt in gleicher Richtung 
ausgeformt werden, eine zur Profilmittellinie 8 geoffnete parabelfonmige (parabelgeformte) Gestalt V- 

35 formigen Aussehens aufweisen, die der betreffenden Auftriebshiife (der Landeklappe und / oder dem 
Steuerruder) oder (denkbar auch) dem Tragflugel ausgeformt sind. Dabei wird beispieisweise an als 
Erhohungen 6, 7 ausgebildete konisch geformte aerodynamische Elemente mit parabelfomiger 
Gestalt, die man aus den Figuren 1, 3 und 4 deutlich wahrnehmen wird, gedacht. Diese Erhohungen 
6, 7 sind, eine (nicht naher erwahnte) Unterbrechung der (in Spannweitenrichtung angeordneten) 

40 Endkantenleiste 16 vorausgesetzt, innerhalb dem (zwischen der Leisten-Unterbrechung) 
aufgespannten Freiraum angeordnet. 
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Diese Erhohungen 6, 7 uberspannen mit einer nach oberhalb der oberen Hautschale 4 (Oberschale')° 3 
und nach oberhalb der unteren Hautschale 5 (Unterschale) sich (der Hautoberflache) entfernenden 
parabelformig gewoibten Erhohung 6, 7, die im Ursprung der Parabel in eine konusformige Endform 
besitzt, paarweise die betreffende Unterbrechung, da auch vorgesehen ist, daG die Endkantenleiste 
16 an mehreren Stellen unterbrochen ist. Entlang dem (nachfolgend geschilderten) Verlauf der 
Erhohungen 6, 7 in Profiltiefenrichtung wird man den (nahezu identischen) Verlauf dieser nach 
oberhalb parabelformig geschwungenen Wolbung vorfinden, deren formabnehmende Ausformung mit 
der Verringerung des Abstandes zur Vorderkante 1 (der Ober- oder Unterschale) weitestgehend 
allmahlich abnehmend veranderlich (mit stetig abnehmender und nach oben gedffneter Parabelform) 
gestaltet ist. 



Im Detail betrachtet ist die erwahnte Ausformung der Erhohungen 6, 7 mit der Verringerung des 
Abstandes zur Vorderkante 1 (der Hautschalen 4, 5) formabnehmend und variabel gestaltet. Variabel 
deshalb, weil beim Tragflugel einerseits der Verlauf der Erhohungen 6, 7, die der oberen und unteren 
Hautschale 4, 5 des betreffenden Tragflugels ausgeformt sind, entweder nahegelegen der Hinterkante 
2 der Hautschalen 4, 5 oder mittig der Profiltife t (des Tragflugels) [ailgemein: nicht die Mitte der 
Profiltiefe t des Tragflugels uberschreitend] beendet ist. Andererseits ist bei der betreffenden 
Auftriebshiife (Landeklappe Oder Steuerruder) vorgesehen, daG der Verlauf der Erhohungen 6, 7, die 
der oberen und unteren Hautschale 4, 5 der. betreffenden Auftriebshiife ausgeformt sind, (ailgemein 
betrachtet) wenigstens die Mitte der Profiltiefe t (der betreffenden Auftriebshiife) uberschreitend ist. 
Dabei ist bedacht, daG der Verlauf der Erhohungen 6, 7 an einer der Vorderkante 1 der oberen und 
unteren Hautschale 4, 5 nahegelegenen und in Spannweitenrichtung 3 der betreffenden Auftriebshiife 
parallel verlaufenden fiktiven ersten und zweiten Profillinie 10a, 10 beendet ist. 

Die Ausformung der (in Richtung der Profilmittellinie 8) paarweise angeordneten Erhohungen 6, 7 ist 
endkantenseitig an einer spitzenartig zulaufenden Endkante 13, 14 abgeschlossen, die nach der Fig. 
1 an der (in Spannweitenrichtung der Landeklappe oder des Steuerruders) verlaufenden 
(sogenannten) ersten und zweiten fiktiven Profillinie 10a, 10 die beispielsweise nahe dem Kastenholm 
15 liegt Oder unmittelbar die (nach auGerhalb des inneren Aufbaus nicht sichtbare und nicht 
hautbedeckte ruckwartige) Oberflache des Holmbereiches tangiert. Demnach ist (ailgemein 
betrachtet) der Verlauf der ersten Erhohung 6 in etwa an der Verlangerung einer fiktiven Endkanten- 
Achse L, die lotrecht stehend auf der Profilmittellinie 8 ist und die eine (nahe dem Kastenholm 15 
gelegene oderdiesen tangierende) Spitze 13a tangiert, in welche der Bereich der Endkante 13 der 
verjungten zweiten Erhohung mundet, beendet. 

Aus der Fig. 1 laGt sich auch (ohne weiteres) erkennen, daG der oberen Hautschale 4 (Oberschale) 
eine erste Erhohung 6 und der unteren Hautschale 5 (Unterschale) eine zweite Erhohung 7 
ausgeformt ist. 
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Beide paarweise installierten Erhohungen 6, 7 sind in einem (oberhalb der Hautauflageflache der °"° 3 
Endkantenleiste 16 angeordneten) Hinterkanten-Endbereich 9 des Tragflijgels oder der betreffenden 
Auftriebshilfe, der durch die Hinterkante 2 und eine letzterer nahegelegene und ihr parallel 
verlaufende (sogenannten) fiktive dritte Profillinie 11 eingegrenzt ist und in deren 
5 Spannweitenrichtung 3 [in Tab(achsen)-x-Richtung] verlauft, zueinander entlang einer Tab-z-Achse 
aufliegend passgenau gefugt sind. 

Mit einem (vorgreifenden) Blick auf die Fig. 9 wird man dieser Figur au&erdem entnehmen, dafc aus 
stabilitatserhaltenden und aerodynamischen Grunden den betreffenden Auftriebshilfen Oder (denkbar) 
10 dem Tragflugel (nach dem Vorbild der Fig. 1) mehrere paarweise angeordnete Erhohungen 6, 7, 

welche die Hautschalen 4, 5 in Tab(achsen)-z-Richtung aussteifen werden, ausgeformt werden, die 
nach dem Vorbild der ersten Erhohung 6 aus der oberen Hautschale 4 und dem Vorbild der zweiten 
Erhohung 7 aus der unteren Hautschale 5 ausgeformt sind. 

Die Fugung der beiden Erhohungen 6, 7 soil beispielsweise, sofern die Ausfuhrung der Auftriebshilfen 
[beispielsweise der Landeklappe Oder des Steuerruders oder (zukunftstrachtig gedacht) des 
Tragfiugels - [(denkbar) bei einem GroSraumflugzeug] nach dem Vorbild der Fig. 9 in CFK-Bauweise 
geschehen wird, mit Hilfe eines geeigneten Klebstoffs (Kalt- oder Warmkleber respektive Ein- oder 
Mehrkomponentenkleber) oder einem anderen geeigneten Klebeverbindungsmittel realisiert werden, 
20 der die beiden pa&genau geformten und einander aufliegenden Fugeflachen (Aufiageflachen) der 
ersten und zweiten Erhohung 6, 7, wie in Fig. 1 gezeigt, innerhalb dem Hinterkanten-Endbereich 9 
stoffschlussig und unlosbar befestigt verbindet. Dabei wird das Fugen der beiden Erhohungen 6, 7 mit 
oder ohne Zufuhr von Warme und mit Oder ohne Anwendung von Kraft (Druckbeaufschlagung der 
Fugeflachen) erfolgen. Die zu verbindenden Erhohungen 6, 7 bleiben an der Fugestelle im festen 
25 Zustand. 



Einen Auszug aus der Fig. 1 wird man in der Fig. 2 wiederfinden. Aus dieser Fig. 2 kann man deutlich 
den Fugebereich der aufeinander gelegenen Erhohungen 6, 7, welche im Flugzeugbau auch als 
„Finnen tt bezeichnet werden, erkennen. Dabei besitzen die parabelformig [zur (figurlich) nicht 
30 gezeigten] Profilmittellinie 8 in Tab(achsen)-z-Richtung] geoffneten Erhohungen 6, 7 im angegeben 
AbmaS der [in Tab(achsen)-y-Richtung sich erstreckenden] Fugeflachenbreite eine (aufeinander 
abgestimmte) passende Geometrie, urn eine nahezu von Hohlstellen befreite Fugung derzu 
kiebenden Fugeflachen (im Trockenzustand) zu erhalten. 

35 Erganzt wird die Lage eines einzelnen Paares an Erhohungen 6, 7 (Finnen) durch die Querschnitts- 
Darstellung nach der Fig. 3. 

Aus der Fig. 4 kann man den Langsschnitt einer Landeklappe oder eines Steuerrruders (Querruders) 
entnehmen, in welcher der Verlauf der Erhohungen 6, 7 in Profiltiefenrichtung ([in Tab(achsen)-y- 
40 Richtung] dargestellt wird. 
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AbbschlieGend wird noch auf die Fig. 9 verwiesen, die ein praktisches Beispiel fur die Umsetzung der* 
vorangeschilderten Losung nach den Figuren 1 bis 4 vermittelt. Aus der Figur 9 wird man eine 
Landeklappe (Flap) mit einem uber mehrere Scharniere 17 scharnierbeweglich angebundenen Ruder 
18 (Tab) in CFK-Bauweise, das von Fachleuten als „CFK-FINTAB U bezeichnet wird, erblicken. 
Deutlich ist die Anbindung des Ruders 18 uber die gesamte Hinterkantenlange der Landeklappe 
(Flap) erkennbar. Ungeachtet der zusatzlichen Darstellung der Aktuatoren und der Flap-Track- 
Fairings, auf die nicht naher eingegangen wird, findet man hier ein typisches Anwendungsbeispiel 
vor, das (auch aufgrund der eintreffenden Gewichtsersparnis) mdglichenweise bei einem 
GroBraumflugzeug entsprechende Beachtung finden wird. 



Zusammenfassen last sich abschlie&end folgender Sachverhalt. Ausgehend von den Ldsungen nach 
den Figuren 5 bis 8, welche hinsichtiich der Vermeidung der eingangs geschilderten Nachteile dieser 
Losungen einen Ldsungsansatz fur das Auffinden einer verbesserten (geeigneteren) innovativen 
Losung darsteilen, scheint es (auf Auftriebshilfen bezogen) sinnvoll, die beipielhafte Landeklappe 
Oder das Steuerruder (bezeichnet als „Tab") uber mehrere Scharniergelenke anzubinden und eine 
Flexibility urn die Tab-z-Achse gewissermafcen mit in das Tab einzubauen, wonach sich das Tab in 
einer Null-Grad-Stellung als auch im ausgeschlagenen Zustand an die vom Tragflugel vorgegebene 
Hingelinie anpassen sollte, ohne daG Zwangskrafte entstehen kdnnen (vgl. Fig. 8). Aus diesem 
Ansatz resultiert die Intuition, eine leichte und aerodynamisch exakt angebundene Steuerflache zu 
verwirklichen, welche beispielsweise uber die gesamte Lange der Flugelhinterkante verlauft. 
Ebenfalls sollten die auftretenden Lager- und Aktionskrafte gemindert werden, so daS es machbar 
scheint, an diesen Krafteinleitungsbereichen Gewicht einzusparen. Eine dafur geeignete Losung wird 
in den Figuren 1 bis 4 und 8 gezeigt. In der Fig. 1 wird nun der Aufbau einer Steuerflachen-Struktur 
dargestellt, der den erwahnten Anspruchen gerecht wird. Diese Steuerflachen-Struktur setzt sich (in 
der Hauptsache aus den Hauptkomponenten: n Kastenholm 15, obere Hautschale 4 (Oberschale), 
untere Hautschale 5 (Unterschale), Endkantenleiste 16 tt zusammen, wobei der innerer Aufbau dieses 
Teiles der Tragwerk-Struktur neben dem Kastenholm 15 und der Endkantenleiste 16 durch weitere 
(nicht naher gezeigte) Strukturelemente (Versteifungs- und Verbindungselemente) vervolistandigt 
30 wird. Zur Gewahrleistung der Flexibility um die Tab-Hochachse [Tab(achsen)-z-Achse] sind aus den 
Hautschalen 4, 5 konisch zum Kastenholm 15 auslaufende riilenformige Erhdhungen 6, 7 (Finnen) 
ausgeformt. Die erste Erhohung 6 (obere Finne) lauft in die Tab-Struktur hinein und endet an einer 
Endkanten-Achse L, die lotrecht auf der Profilmittellinie 8 steht und welche der Endkantenbereich der 
(unterhalb der ersten Erhohung 6 verlaufenden) zweiten Erhohung 7 (unteren Finne) tangiert, wobei 
35 die zweite Erhohung 7 aus der Tab-Struktur hinauslauft.lm Freiraum des Endleistenbereiches (der 
abschnittsweise unterbrochenen Endkantenleiste 16 sind die Erhdhungen 6, 7 (Finnen) passgenau 
zueinander gefertigt und uber eine Klebung gefugt (vgl. Fig. 1). 



40 
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Die rillenfdrmigen Erhdhungen 6, 7 (Finnen) dienen als Federelemente bzw. Dehnfalten und ° 7 * 1003 
gewahrleisten die hotwendige Flexibility um die Tab-Hochachse [Tab(achsen)-z-Achse]. 2um 
Kastenholm 15 verlaufend nimmt die Hdhe der Erhdhungen 6, 7 (Finnen) entlang der Tab-Hochachse 
ab, da sich hier die neutrale Faser des einzelnen Tabs befindet und somit weniger Verformung 
5 stattfinden wird. Die Erhdhungen 6, 7 (Finnen) steifen die Hautschaien 4, 5 in Tab(achsen)-z-Richtung 
aus, ebenfalls versteifen sie uber ihre Verbindung miteinander den gesamten Struktur-Kdrper. Sie 
ubernehmen somit die Rippenfunktion (Querkraftubertragung). Durch das Ineinanderlaufen der 
Erhdhungen 6, 7 (Finnen) erubrigt sich eine Dichtung des dehnbaren Bereiches. Der Kastenholm 15 
ubernimmt die Torsionsaufnahme im gro&eren MaGe, der daher sehr torsionssteif dimensioniert wird, 
1 0 wobei ein geschlossenes Profil mit einem + / - 45°-igen Faserverbundaufbau ideal ist. 
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Patentanspruche 

1. Tragwerk-Profilstruktur eines Flugzeuges, mit einer auf dem inneren Aufbau eines Tragflugels 
Oder einer Auftriebshilfe ober- und unterhalb abgelegten tragenden aerodynamischen Flache, die 
mit einer an der Vorder- und Hinterkante des Tragflugels Oder der Auftriebshilfe abschliefcenden 
und in deren Spannweitenrichtung sich erstreckenden oberen und unterer Hautschale realisiert ist, 
wobei die Auftriebshilfe am hinteren Teil des Tragflugels angeordnet ist, dadurch 
gekennzeichnet, daB der oberen und der unteren Hautschale (4, 5) mehrere rillenformige 
Erhohungen (6, 7) ausgeformt sind, die in Spannweitenrichtung (3) zueinander beabstandet 
angeordnet sind, deren Verlauf an der Hinterkante (2) beginnend in Richtung einer Profilmittellinie 
(8) des inneren Aufbaus definiert ist und deren Ausformung mit der Verringerung des Abstandes 
zur Vorderkante (1) formabnehmend ist. 
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2. Tragwerk-Profilstruktur nach Anspruch 1 , dadurch gekennzeichnet, daB der Veriauf der" 
Erhohungen (6, 7), die der oberen und unteren Hautschale (4, 5) des Tragflugels ausgeformt 
sind, nicht die Mitte einer Profiltiefe (t) des Tragflugels uberschreitend beendet ist. 

5 3. Tragwerk-Profilstruktur nach Anspruch 2, dadurch gekennzeichnet, daft der Veriauf der 

Erhohungen (6, 7) nahegelegen der Hinterkante (2) der Hautschalen (4, 5) oder mittig der 
Profiltiefe (t) des Tragflugels beendet ist. 

4. Tragwerk-Profilstruktur nach Anspruch 1 , dadurch gekennzeichnet, daB der Veriauf der 
10 Erhohungen (6, 7), die der oberen und unteren Hautschale (4, 5) der Auftriebshilfe 

ausgeformt sind, wenigstens die Mitte der Profiltiefe (t) der Auftriebshilfe uberschreitend ist. 

5. Tragwerk-Profilstruktur nach Anspruch 4, dadurch gekennzeichnet, daB der Veriauf der 
ersten Erhohung (6) an einer der Vorderkante (1) der oberen Hautschale (4) nahegelegenen 
und in s P annwe 'tenrichtung (3) der Auftriebshilfe parallel verlaufenden fiktiven ersten 
Profiilinie (10a) und der Veriauf derzweiten Erhohung (7) an einer der Vorderkante (1) der 
unteren Hautschale (5) nahegelegenen und in Spannweitenrichtung (3) der Auftriebshilfe 
parallel verlaufenden fiktiven zweiten Profiilinie (10) beendet ist. 

20 6. Tragwerk-Profilstruktur nach Anspruch 1 , dadurch gekennzeichnet, daB die Erhohungen 

(6, 7) nach dem Vorbild einer ersten Erhohung (6) aus der oberen Hautschale (4) und dem 
Vorbild einer zweiten Erhohung (7) aus der unteren Hautschale (5) ausgeformt sind, die beide 
in einem Hinterkanten-Endbereich (9) des Tragflugels Oder der Auftriebshilfe, derdurch die 
Hinterkante (2) und eine letzterer nahegelegene und ihr parallel verlaufende fiktive dritte 

25 Profiilinie (11) eingegrenzt ist und in deren Spannweitenrichtung (3) verlauft, zueinander 

aufliegend passgenau gefugt sind. 

7. Tragwerk-Profilstruktur nach einem der Anspruche 1 bis 6, dadurch gekennzeichnet, daB 
der Veriauf der ersten Erhohung (6) in etwa an der Verlangerung einer fiktiven Endkanten- 
Achse (L) beendet ist, die lotrecht stehend auf der Profilmittellinie (8) des Tragflugels Oder der 
Auftriebshilfe angeordnet ist. 



30 



8. Tragwerk-Profilstruktur nach Anspruch 7, dadurch gekennzeichnet, daB die Endkanten- 
Achse (L) gleichermaGen von einer Spitze (13a), die einer spitz zulaufenden Endkante (13) 

35 ausgangs der formabnehmenden zweiten Erhohung (7) zugeordnet ist, tangiert ist, in welche 

die Endkante (13) der formabnehmenden zweiten Erhohung (7) mundet. 
*- 

9. Tragwerk-Profilstruktur nach Anspruch 1, dadurch gekennzeichnet, daB dem Tragflugel 
Oder der Auftriebshilfe entsprechende Erhohungen (6, 7) mit einer zur Profilmittellinie (8) 

40 geoffneten parabelformigen Gestalt ausgeformt sind. 
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Tragwerk-Profilstruktur nach Anspruch 9, dadurch gekennzeichnet, daft die Erhohungen 3 
(6, 7) konisch geformte aerodynamische Elemente mit parabelfomiger Gestalt sind. 



11. Tragwerk-Profilstruktur nach Anspruch 1, dadurch gekennzeichnet, daft die 

formabnehmende Ausformung der Erhohungen (6, 7) mit der Verringerung des Abstandes 
Vorderkante (1) weitestgehend allmahlich abnehmend veranderlich gestaltet ist. 



12. Tragwerk-Profilstruktur nach Anspruch 1, dadurch gekennzeichnet, daft die Ausformung 
der Erhohungen (6, 7) in Richtung der Profilmittellinie (8) endkantenseitig eine spitz gestaltete 
Endkante (13, 14) ist. 



13. Tragwerk-Profilstruktur nach Anspruch 6, dadurch gekennzeichnet, daft die 

Fugeverbindung der Erhohungen (6, 7) eine feste unlosbare stoffschlussige Verbindung ist, 
die mit einem geeigneten Kleber, der zwischen den beiden Fugeflachen geschichtet ist, und 
mit oder ohne Warmebeaufschlagung der Erhohungen (6, 7) und mit Oder ohne Anwendung 
von Kraft auf die Fugestelle im Hinterkanten-Endbereich (9) umgesetzt ist. 
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Zusammenfassung 

Tragwerk-Profilstruktur eines Flugzeuges 

Die Erfindung bezieht sich auf eine Tragwerk-Profilstruktur eines Flugzeuges gemaS dem Oberbegriff 
des Anspruchs 1. Sie bezieht sich auf aerodynamische Verbesserungen am Tragwerk des 
Flugzeuges, mit denen im Hinterkantenbereich einer Tragflache Oder von am hinteren Teil des 
Tragflugels befindlichen Auftriebshilfen (Landeklappe und / oder Querruder) die Entstehung von 
Zwangskraften in der Tragwerk-Profilstruktur durch Flugelbiegung und / oder durch Biegung der 
angesteuerten Auftriebeshilfe weitestgehend vermieden wird. Das Verformungsverhalten des 
Tragflugels oder der Auftriebshilfen wird uber deren Flugelhinterkantenbereich ohne zusatzliche 
strukturmechanische MaGnahmen stabilisiert. Aufcerdem wird an den Krafteinleitungsbereichen der 
schamierbeweglich verbunden Tragwerkelemente eine Gewichtsersparnis erreicht. 

Die Tragwerk-Profilstruktur des Flugzeuges bezieht sich auf einen inneren Aufbau eines Tragflugels 
oder einer Auftriebshilfe, dem ober- und unterhalb eine tragenden aerodynamischen Flache abgelegt 
ist. Letztere ist mit einer an der Vorder- und Hinterkante des Tragflugels Oder der Auftriebshilfe 
abschlie&enden und in deren Spannweitenrichtung sich erstreckenden oberen und unterer Hautschale 
realisiert, wobei die Auftriebshilfe am hinteren Teil des Tragflugels angeordnet ist. 

Der oberen und unteren Hautschale sind mehrere rillenformige Erhohungen ausgeformt, die in 
Spannweitenrichtung zueinander beabstandet angeordnet sind. Der Verlauf der Erhohungen ist an der 
Hinterkante beginnend in Richtung einer Profilmittellinie des inneren Aufbaus defmiert. Deren 
Ausformung ist mit der Verringerung des Abstandes zur Vorderkante formabnehmend gestaltet. 
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Bezugszeichenliste 07.10.03 





1 


Vorderkante 




2 


Hinterkante 


5 


3 


Spannweitenrichtung 




4 


obere Hautschale; Oberschale 




5 


untere Hautschale; Unterschale 




6 


erste Erhohung, riilenfdrmig 




7 


zweite Erhohung, riilenformig 


10 


8 


Profilmitteliinie 




9 


Hinterkanten-Endbereich 




10a 


erste fiktive Profillinie 




10 


zweite fiktive Profillinie 


m 


11 


dritte fiktive Profillinie 


12 


Landeklappe 




13 


Endkante (der zweiten Erhohung 6) 




13a 


Spitze 




14 


Endkante (der ersten Erhohung 6) 




15 


Kastenholm 


20 


16 


Fnrlk^ntpnlpicto 

i — l lUrval i ici lICIolc 




17 


Scharnier 




18 


Ruder (Tab) 


25 


t 


Profiltiefe 




L 


Endkanten-Achse 
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Geometrische Differenz der 
Scharnierlinicn (Spalt Oder 
,JBucker quer zur Strtimung) 




Flugel oder 
Landekiappe 



Ruder (Tab) 



Scharnierlinie des (der) 

gebogenen 
Flugels (Landekiappe) 



Scharnierlinie des 
geraden Tabs 



Fig. 5 

Stand der Technik 




Ruder (Tab) 




(hier Druck) 



ncgativer Tab-Ausschlag 
positiver Tab-Ausschiag 



Flugel Oder 
Landektappe 



Fig. 7 

Stand der Technik 




